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Abstract. Os sate´lites artificiais sa˜o sistemas robo´ticos extremamente complexos e caros, em-
pregados em aplicac¸o˜es cientı´ficas, militares e de comunicac¸a˜o. O controle de atitude para este
sistema e´ responsa´vel por assegurar que o objeto espacial se encontre na posic¸a˜o, velocidade
e trajeto´ria corretas, estabilizando o veı´culo espacial e o orientando nas direc¸o˜es desejadas
durante a missa˜o, independente de perturbac¸o˜es externas nele atuantes. E´ importante que o
projeto do controlador seja desenvolvido visando atender aos requisitos de funcionamento do
sate´lite e seja capaz de lidar com as diversas restric¸o˜es presentes no sistema, caso contra´rio
podem ocorrer falhas ou funcionamento inadequado do sistema. Neste contexto, o presente
trabalho tem como por objetivo desenvolver um controlador preditivo baseado em modelo para
o controle de atitude de um sate´lite artificial e, por conseguinte, validar a estrate´gia de con-
trole em ambiente de simulac¸a˜o. A escolha deste controlador foi baseada na sua flexibilidade,
relativa facilidade de aplicac¸a˜o de uma soluc¸a˜o o´tima, e principalmente, por sua capacidade
de lidar com restric¸o˜es inerentes ao sistema de maneira explı´cita. Os resultados obtidos em
simulac¸a˜o sa˜o comparados com outras estrate´gias de controle e mostram a eficieˆncia do contro-
lador proposto para rastreamento de trajeto´ria em sistemas de controle de atitude de sate´lites.
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1 INTRODUC¸A˜O
O Subsistema de Controle e Determinac¸a˜o de Atitude (ADCS) e´ crucial para cada missa˜o de
sate´lite. O ADCS desempenha um papel fundamental, uma vez que deve fornecer informac¸o˜es
de atitude do sate´lite bem como estabilizar o mesmo (Lin and Juang, 2014). Embora a neces-
sidade do controle de atitude varie para diferentes misso˜es, ele esta´ presente em quase todos os
sate´lites em o´rbita. Por muitas razo˜es, a atitude de sate´lites determina diretamente o resultado
das misso˜es (Chen and Wu, 2010). Por exemplo, os sate´lites devem ser orientados corretamente
para que sua antena seja direcionada de maneira a conseguir se comunicar com a terra. Ale´m
disso, a fim de produzir energia suficiente para seu funcionamento e´ deseja´vel orientar as faces
de seus paine´is solares em direc¸a˜o ao sol.
Nos u´ltimos anos, a pesquisa sobre controle de atitude de sate´lites tem se tornado o foco
de va´rias pesquisas (Li et al., 2014). Neste tema abordagens de controle linear robusto (Han et
al., 2011), controle na˜o linear (Lo and Shen, 1995), sliding-mode control (Guan et al., 2005) e
controle adaptativo (Xiao et al., 2011) foram desenvolvidas.
Hoje o controle preditivo baseado em modelos (MPC) lineares e na˜o lineares e´ umas das
te´cnicas avanc¸adas mais promissoras para lidar com sistemas multivaria´veis com restric¸o˜es (Si-
mon, 2014). A abordagem MPC usa a soluc¸a˜o online de um problema de otimizac¸a˜o nume´rica,
gerando planos de ac¸o˜es futuras (Richards, 2004).
Neste contexto, pode-se considerar o uso da estrate´gia MPC para controle de atitude de
sate´lites. Na verdade, o MPC se tornou bastante popular principalmente em aplicac¸o˜es indus-
triais devido a sua flexibilidade, relativa facilidade de implementac¸a˜o, sua capacidade de lidar
com restric¸o˜es operacionais de maneira explı´cita (Mayne et. al., 2000), lidando com modelos
multivaria´veis e na˜o lineares (Alamir, 2013). Contribuic¸o˜es na literatura utilizando o controla-
dor MPC aplicado ao controle de atitude de sate´lites podem ser encontrados em (Hegrenaes et
al., 2005; Chen and Wu, 2010; Pirouzmand and Ghahramani, 2013; Bai et al., 2013; Li et al.,
2014).
Neste trabalho, e´ apresentado um estudo preliminar da aplicac¸a˜o do controlador MPC na
sua formulac¸a˜o em espac¸o de estados utilizando restric¸o˜es das varia´veis de estado, dos atuadores
e da taxa de variac¸a˜o dos atuadores para a plataforma de teste de sate´lites apresentada em
(Gonzales, 2009). As simulac¸o˜es executadas ira˜o utilizar o controlador MPC linearizado para
controlar o modelo na˜o linear da plataforma. O resultado destas simulac¸o˜es avaliara´ a eficieˆncia
do controlador proposto. Ale´m disso, e´ apresentado um estudo comparativo de desempenho
entre o controlador MPC e o controlador LQR desenvolvido por (Gonzales, 2009).
O artigo esta´ organizado da seguinte maneira. Na sec¸a˜o 2 a plataforma de testes de sate´lites
e seu modelo dinaˆmico sa˜o descritos. Na sec¸a˜o 3 e´ apresentada a formulac¸a˜o do controle pre-
ditivo. Na sec¸a˜o 4 e´ desenvolvido o controlador MPC linear. Na sec¸a˜o 5 sera˜o apresentados os
resultados das simulac¸o˜es. As concluso˜es sera˜o apresentadas na sec¸a˜o 6.
2 MODELO DO SISTEMA
O objeto de estudo deste trabalho e´ a plataforma de testes de sate´lite representada na Fig. 1.
Como pode ser visto, o simulador e´ uma mesa girato´ria de treˆs eixos suportada por um mancal
esfe´rico. O uso do mancal esfe´rico e´ necessa´rio para simular as condic¸o˜es em que e´ desejado
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controle de atitude em treˆs eixos de rotac¸a˜o. Em contrapartida possui a limitac¸a˜o de permitir a
rotac¸a˜o completa em apenas um dos eixos.
A plataforma pode acomodar va´rios componentes de sate´lites; como sensores, atuadores,
computadores e suas interfaces. Um dos principais aspectos que tem faltado tipicamente na a´rea
de controle de atitude de sate´lites e´ a validac¸a˜o experimental dos resultados teo´ricos. A grande
dificuldade em implementar leis de controle para espac¸onaves deve-se ao fato de que simular
ambientes de gravidade zero, livres de torques na˜o e´ fa´cil. (Tsiotras et. al, 2003).
Nesta plataforma os elementos responsa´veis por manter a orientac¸a˜o desejada sa˜o as rodas
de reac¸a˜o. A roda de reac¸a˜o e´ um motor ligado a um volante de alta ine´rcia que e´ livre para girar
ao longo de um eixo fixo da espac¸onave (Votel and Sinclair, 2012). Ela utiliza o princı´pio da
conservac¸a˜o do momento angular, que afirma que um sistema sem a ac¸a˜o de torques externos, a
quantidade de momento angular e´ conservada. Quando o motor comec¸a a girar, induzindo uma
velocidade na roda de reac¸a˜o, surge um torque de mesma intensidade e direc¸a˜o oposta que e´
aplicado a plataforma. Neste trabalho na˜o considera-se a modelagem dos motores das rodas de
reac¸a˜o.
O sistema de refereˆncia inercial Fi(i1, i2, i3) esta´ localizado no centro do mancal esfe´rico,
considerado como o centro de rotac¸a˜o do simulador. O sistema de refereˆncia do corpo Fb
e´ considerado como tendo o mesmo centro, variando-se apenas a orientac¸a˜o do mesmo com
relac¸a˜o ao sistema inercial. Ale´m disso, considera-se tambe´m que o sistema de refereˆncia do
corpo esta´ orientado conforme os eixos principais de ine´rcia da mesa girato´ria.
Figura 1: Mesa girato´ria de treˆs eixos.
Denomina-se atitude do simulador a orientac¸a˜o relativa entre o sistema de refereˆncia iner-
cial Fi e o sistema de refereˆncia do corpo Fb fixo a mesa girato´ria. Para descrever a orientac¸a˜o
de Fb com relac¸a˜o a Fi, utiliza-se os aˆngulos de euler na sequeˆncia de rotac¸o˜es 3-2-1, ou seja,
partindo-se de Fi para se chegar a Fb, o eixo 3 devera´ ser rotacionado de um aˆngulo θ1, o eixo
2 devera´ ser rotacionado de um aˆngulo θ2, e o eixo 1 devera´ ser rotacionado de um aˆngulo θ3.
As equac¸o˜es que governam o comportamento dinaˆmico da plataforma foram obtidos de
(Gonzales, 2009). Para um desenvolvimento completo consultar (Gonzales, 2009). A modela-
gem do sistema e´ obtida a partir do teorema de Euler para o momento angular:
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−˙→
h = −→g (1)
Onde −→g e´ a somato´ria dos torques externos ao redor do centro de massa e −→h e´ o momento
angular ao redor do centro de massa. Utilizando a notac¸a˜o de (Hughes, 1980):
−→
h =
−→
I −→ω + Iw(Ω1 + ω1)bˆ1 + Iw(Ω2 + ω2)bˆ2 + Iw(Ω3 + ω3)bˆ3 (2)
Onde I = diag(I11, I22, I33) e´ o tensor de ine´rcia do simulador e I11, I22 e I33 sa˜o os
momentos de ine´rcia em torno dos eixos i1, i2 e i3, respectivamente. −→ω e´ a velocidade angular
de Fb com relac¸a˜o a Fi. Utilizando os termos
−→
Iw = diag(Iω, Iω, Iω) chamado tensor de ine´rcia
das rodas de reac¸a˜o, todos iguais a Iw, e
−→
Ω = (Ω1 Ω2 Ω3), que representa a velocidade
angular das rodas de reac¸a˜o nos seus respectivos eixos, a equac¸a˜o pode ser reescrita como:
−→
h =
−→
I −→ω +−→Iw(−→Ω +−→ω ) (3)
Diferenciando a eq. (3) utilizando a regra de (Hughes, 1980) e considerando−→g = 0 chega-
se na expressa˜o:
ω˙ = (I + Iw)
−1[−ωx(I + Iw)ω − ωxIwΩ− IwΩ˙] (4)
Onde ωx e´ a chamada matriz skew-symmetric, definida:
ωx =

0 −ω3 ω2
ω3 0 −ω1
−ω2 ω1 0
 (5)
Onde ω1, ω2, ω3 sa˜o as velocidades angulares de Fb com relac¸a˜o a` Fi. A atitude do simu-
lador como func¸a˜o da velocidade angular utilizando a sequeˆncia de rotac¸a˜o de aˆngulos de euler
3-2-1 e´ dada por:

θ˙1
θ˙2
θ˙3
 =

0 sin(θ3)/cos(θ2) cos(θ3)/cos(θ2)
0 cos(θ3) −sin(θ3)
1 sin(θ3)sin(θ2)/cos(θ2) cos(θ3)sin(θ2)/cos(θ2)


ω1
ω2
ω3
 (6)
As varia´veis θ1, θ2 e θ3 sa˜o os aˆngulos que descrevem a atitude do simulador como a
orientac¸a˜o relativa entre o referencial inercial Fi e a refereˆncia fixada ao corpo Fb. A partir das
equac¸o˜es (4) e (6) busca-se representar o sistema no modelo em espac¸o de estados:
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{
x˙ = Ax+Bu
y = Cx+Du
(7)
Onde o vetor de estados e´ definido como x = (θ1 θ2 θ3 ω1 ω2 ω3)T e o vetor de en-
trada e´ definido como u = (Ω˙1 Ω˙2 Ω˙3)T , onde Ω˙1 , Ω˙2 e Ω˙3 sa˜o as acelerac¸o˜es das rodas de
reac¸a˜o. Como indicado em (Gonzales, 2009) assume-se que todos os estados do sistema sa˜o
observa´veis, logo a matriz de saı´da pode ser escrita como a matriz identidade C = I6×6 e a
matriz de transmissa˜o direta D visto que o sistema na˜o possui alimentac¸a˜o direta de entrada e´
igual a zero, enta˜o D = 06×3.
Definindo-se a matriz de estados A:
A =

0 0 0 0 sin(θ3)
cos(θ2)
cos(θ3)
cos(θ2)
0 0 0 0 cos(θ3) − sin(θ3)
0 0 0 1 sin(θ3) sin(θ2)
cos(θ2)
cos(θ3) sin(θ2)
cos(θ2)
0 0 0 0 (I22ω3−IωΩ3)
(I11+Iω)
(−I33ω2+IωΩ2)
(I11+Iω)
0 0 0 (−I11ω3+IωΩ3)
(I22+Iω)
0 (I33ω1−IωΩ1)
(I22+Iω)
0 0 0 (I11ω2−IωΩ2)
(I33+Iω)
(−I22ω1+IωΩ1)
(I33+Iω)
0

(8)
E´ importante notar que a matriz A na˜o e´ constante pois depende das velocidades das treˆs
rodas de reac¸a˜o Ω1, Ω2, Ω3, que por sua vez sa˜o varia´veis no tempo. A matriz B e´ constante e
pode ser definida como:
B =

0 0 0
0 0 0
0 0 0
−Iω
I11+Iω
0 0
0 −Iω
I22+Iω
0
0 0 −Iω
I33+Iω

(9)
3 FORMULAC¸A˜O DO CONTROLE PREDITIVO
A estrate´gia MPC consiste em resolver um problema de otimizac¸a˜o de horizonte deslizante,
onde a soluc¸a˜o e´ reiterada a cada perı´odo de amostragem baseado em informac¸o˜es de feedback
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do sensor (Camacho and Bordons, 1999). Basicamente, os elementos necessa´rios para definir
adequadamente a formulac¸a˜o do controlador MPC sa˜o: a func¸a˜o custo e as restric¸o˜es. Neste
trabalho, utiliza-se a formulac¸a˜o do controlador preditivo presente em (Alamir, 2013). Para
mais detalhes o leitor devera´ consultar o trabalho originial.
Inicialmente considera-se o modelo da planta descrito utilizando o modelo em espac¸o de
estados discreto.
x(k + 1) = Ax(k) +Bu(k) (10)
onde x(k) ∈ Rn e´ o vetor de estados e n a ordem do sistema. As matrizes A ∈ Rn×n
e B ∈ Rn×nu sa˜o constantes e descrevem a dinaˆmica do sistema. O vetor u(k) ∈ Rnu das
entradas de controle e nu o nu´mero de entradas do sistema. O mapa de predic¸a˜o com horizonte
n pode ser obtido calculando-se a sequeˆncia N de futuras ac¸o˜es, onde N e´ chamado de horizonte
de predic¸a˜o. A sequeˆncia de entradas futuras e´ dada por:
u˜(k) := (u(k) u(k + 1) . . . u(k +N − 1))T ∈ RN.nu (11)
O mapa de predic¸a˜o com horizonte n permite predizer para cada sequeˆncia u˜(k) de ac¸o˜es
futuras, a trajeto´ria de futuros estados x˜(k|u˜(k)) dado o estado inicial x(k). Onde,
x˜(k) := (x(k + 1) x(k + 2) . . . x(k +N − 1))T ∈ RN.n (12)
Para sistemas lineares invariantes no tempo (LTI) pode-se obter uma expressa˜o geral para
x˜(k) a partir das matrizes A e B da eq. (10), para uma determinada sequeˆncia u˜ de ac¸o˜es
futuras.
x˜(k) = (Φ1 . . .ΦN)
T x(k) + (Ψ1 . . .ΨN)
T u˜ (13)
Em que as matrizes Φi and Ψi(i ∈ 1, ..., N) sa˜o definidas:
Φi := A
i Ψi := [A
i−1B, ..., AB,B]
(
Π
(n,N)
1 . . .Π
(n,N)
i−1 Π
(n,N)
i
)T
(14)
Onde Π(n,N)i e´ chamada de matriz de selec¸a˜o, definida como:
Π
(n,N)
i := (Onxn, ...,Onxn︸ ︷︷ ︸
(i-1) termos
Inxn Onxn, ...,Onxn︸ ︷︷ ︸
(N-i) termos
) (15)
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A func¸a˜o custo a ser minimizada correspondente a uma sequeˆncia u˜ de ac¸o˜es futuras, dado
o estado atual x(k) e a trajeto´ria de saı´da desejada y˜dr definida no horizonte de predic¸a˜o [k, k+N ]
e´ definida como:
J(u˜|x(k), y˜dr (k),ud) :=
N∑
i=1
||yr(k + i)− y˜dr (k + i)||2Qy +
N∑
i=1
||Π(nu,N)i u˜− ud||2Qu (16)
O primeiro termo da eq. (16) representa a penalizac¸a˜o referente as saı´das reguladas e
o segundo termo representa a penalizac¸a˜o do vetor de controle u. Onde Qy ∈ Rnr×nr e´ a
matriz de ponderac¸a˜o sime´trica quadrada utilizada para penalizar o erro de rastreamento e nr
representa o nu´mero de estados regulados. A matriz Qu ∈ Rnu×nu e´ a matriz definida positiva
de penalizac¸a˜o do comando u˜. O vetor y˜r := (yr(k + 1) . . . yr(k + N))T representa o vetor de
saı´da em torno do qual o comando deve estabilizar-se em regime estaciona´rio. Onde yr e´:
yr := Crx ∈ Rnr (17)
A matriz Cr ∈ Rnr×n define quais estados sera˜o regulados. O vetor y˜dr (k) := (ydr (k +
1) . . . ydr (k +N)) e´ definido como a trajeto´ria de refereˆncia e u
d e´ definido como um valor fixo
de entrada. A equac¸a˜o (16) pode ser colocada na forma de uma func¸a˜o quadra´tica padra˜o na
varia´vel de decisa˜o u˜, juntamente com as seguintes definic¸o˜es:
J(u˜|x(k), y˜dr (k),ud) :=
1
2
u˜THu˜+ [F1x(k) + F2y˜
d
r + F3u
d]T u˜+ Cte (18)
H := 2
N∑
i=1
[ΨTi C
T
r QyCrΨi + (Π
(nu,N)
i )
TQu(Π
(nu,N)
i )] (19)
F1 := 2
N∑
i=1
[ΨTi C
T
r QyCrΦi] (20)
F2 := −2
N∑
i=1
[ΨTi C
T
r QyΠ
(nr,N)
i ] (21)
F3 := 2
N∑
i=1
[(Π
(nu,N)
i )
TQu] (22)
O valor Cte na eq. (18) na˜o envolve nenhum termo que possa ser influeˆnciado pela escolha
da sequeˆncia u˜.
Chamam-se saı´das restritas as varia´veis que possuem restric¸o˜es a serem respeitadas. As
restric¸o˜es podem ser de treˆs tipos: restric¸o˜es de estados, varia´vel de comando e variac¸a˜o da taxa
de comando. Para sistemas LTI estas saı´das sa˜o definidas atrave´s da matriz de restric¸o˜es Cc,
mais precisamente:
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yc := Ccx+Dcu (23)
E deve obedecer a seguinte inequalidade yminc ≤ yc ≤ ymaxc . Onde yminc , ymaxc ∈ Rnc
sa˜o limites dados. Nota-se que devido ao horizonte de predic¸a˜o a inequalidade acima deve ser
calculada para todos os instantes k + i para i ∈ {1, ..., N}. Isto e´:
yminc ≤ yc(k + i) = Ccx(k + i) +Dcu(k + i− 1) ≤ ymaxc (24)
Que pode ser escrita como:

+CcΨ1 +DcΠ
(nu,N)
1
...
+CcΨN +DcΠ
(nu,N)
N
−CcΨ1 −DcΠ(nu,N)1
...
−CcΨN −DcΠ(nu,N)N

u˜ ≤

−CcΦ1
...
−CcΦN
+CcΦ1
...
+CcΦN

x(k) +

+ymaxc
...
+ymaxc
−yminc
...
−yminc

(25)
O conjunto de restric¸o˜es relacionadas a variac¸a˜o da varia´vel de controle u pode ser expressa
da seguinte maneira:
∀i ∈ {1, ..., N} δmin ≤ u(k + i)− u(k + i− 1) ≤ δmax (26)
Que pode ser escrita como:

+I O O . . . O O
−I +I O . . . O O
...
...
...
...
...
...
O O O . . . −I +I
−I O O . . . O O
+I −I O . . . O O
...
...
...
...
...
...
O O O O +I −I

u˜ ≤

+I
O
...
O
−I
O
...
O

u(k − 1) +

+δmax
+δmax
...
+δmax
−δmin
−δmin
...
−δmin

(27)
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Considerando as restric¸o˜es de comando, ou seja, aquelas ligadas aos atuadores.
∀i ∈ {1, ..., N} umin ≤ u(k + i+ 1) ≤ umax (28)
Onde os vetores umin, umax ∈ Rnu sa˜o limites dados que dependem do atuador. A equac¸a˜o
(28) pode ser reescrita como:

umin
...
umax
 ≤ u˜ ≤

umax
...
umax
 ∈ RNnu (29)
Para completo desenvolvimento do controlador preditivo linear e´ necessa´rio obter a linearizac¸a˜o
da matriz A atrave´s do Jacobiano calculado em um ponto de operac¸a˜o (x0, u0) a ser definido. O
jacobiano e´ definido como:
J =
∂fi
∂xj
=

∂f1
∂x1
∂f1
∂x2
. . . ∂f1
∂x6
∂f2
∂x1
∂f2
∂x2
. . . ∂f2
∂x6
...
... . . .
...
∂f6
∂x1
∂f6
∂x2
. . . ∂f6
∂x6
 (30)
O ponto operacional escolhido para o ca´lculo da matriz linear e´ aquele para pequenas
excurso˜es em torno da origem, ou seja, pequenas variac¸o˜es de aˆngulo, velocidade angular e
acelerac¸a˜o. Este ponto de operac¸a˜o e´ o mesmo escolhido em (Gonzales, 2009). Calculando-se
o jacobiano da eq. (8) no ponto de operac¸a˜o x0 = (θ1, θ2, θ3, ω1, ω2, ω3) = (0, 0, 0, 0, 0, 0) e
u0 = (Ω˙1, Ω˙2, Ω˙3) = (0, 0, 0), logo a matriz A linearizada e´ dada por:
A =

0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 1 0
0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0

(31)
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4 RESULTADO DAS SIMULAC¸O˜ES
Neste sec¸a˜o sera˜o apresentados os resultados obtidos atrave´s das simulac¸o˜es para comparar
a perfomance do controlador preditivo linear desenvolvido neste trabalho e o controlador LQR
(Linear-Quadratic Regulator) proposto por (Gonzales, 2009). As simulac¸o˜es foram feitas no
Simulink utilizando-se o MatlabrR2013a. O perı´odo de amostragem utilizado em todas as
simulac¸o˜es foi de 100ms com um horizonte de predic¸a˜o N = 40. O problema de programac¸a˜o
quadra´tica foi resolvido utilizando a func¸a˜o quadprog fornecida pelo Matlab.
Na simulac¸o˜es deseja-se ponderar as posic¸o˜es angulares θ1 , θ2 e θ3 uma vez que sa˜o impor-
tantes para o controle de orientac¸a˜o da plataforma de testes de sate´lites. Os termos da matriz de
penalizac¸a˜o dos estadosQy ∈ Rnr×nr sa˜o : nr = 3 eQy = diag(1× 109, 1× 109, 1× 109). Os
termos da matriz de penalizac¸a˜o de comando Qu ∈ Rnu×nu , uma vez que o sistema apresenta
treˆs entradas, sa˜o nu = 3 e Qu = I3×3. Restringindo-se apenas os estados θ1 , θ2 e θ3, a matriz
de restric¸a˜o Cc e´ dada por:
Cc =

1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
 (32)
O conjunto de valores associados as restric¸o˜es utilizadas nas simulac¸o˜es esta˜o colocadas na
tabela 1.
Tabela 1: Restric¸o˜es de estado e varia´veis de comando.
Paraˆmetros Valores
θ1(rad) [−10pi180 ,+10pi180 ]
θ2(rad) [−10pi180 ,+10pi180 ]
θ3(rad) [−10pi180 ,+10pi180 ]
u( rad
s2
) [−1.5,+1.5]
δ( rad
s3
) [−50,+50]
Os valores correspondentes as restric¸o˜es de θ1, θ2 e θ3 foram escolhidos de maneira que
os aˆngulos na˜o tenham grandes variac¸o˜es de amplitude, para que o controlador opere na faixa
de linearizac¸a˜o definida na sec¸a˜o anterior. Outra restric¸a˜o que poderia ser tratada e´ aquela
relacionada a pro´ria bancada de testes que na˜o permite rotac¸o˜es superiores a 90◦ em relac¸a˜o
aos eixos i2 e i1. As restric¸o˜es dos atuadores umin e umax delimitam o intervalo de acelerac¸o˜es
as quais as rodas de reac¸a˜o podem fornecer. Os paraˆmetros δmin e δmax limitam a variac¸a˜o da
varia´vel de comando u em relac¸a˜o ao tempo. As restric¸o˜es dos atuadores e a taxa de variac¸a˜o
dos atuadores sa˜o iguais para as treˆs rodas de reac¸a˜o.
Os momentos de ine´rcia da plataforma e das rodas de reac¸a˜o esta˜o indicados na tabela (2).
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Tabela 2: Momentos de Ine´rcia
Paraˆmetros Valor
I11(Kg.m
2) 1.17
I22(Kg.m
2) 1.17
I33(Kg.m
2) 2.13
Iω(Kg.m
2) 1.8× 10−3
O cena´rio utilizado nas simulac¸o˜es corresponde a entradas de refereˆncia para pequenos
aˆngulos, para que os controladores operem na faixa linear. Os gra´ficos sera˜o apresentados lado
a lado para efeito comparativo. A primeira simulac¸a˜o realizada ira´ fornecer como entrada ao
sistema uma entrada degrau para os seguintes valores de aˆngulos θ1 = 5◦, θ2 = 2◦, θ3 = −3◦.
Na fig. 2 tem-se a resposta dos aˆngulos de euler.
(a) LQR (b) MPC
Figura 2: Evoluc¸a˜o dos aˆngulos de euler para pequenos aˆngulos.
Na fig. 3 a resposta das acelerac¸o˜es para entradas degrau.
(a) LQR (b) MPC
Figura 3: Evoluc¸a˜o das acelerac¸o˜es para pequenos aˆngulos.
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(a) LQR (b) MPC
Figura 4: Evoluc¸a˜o dos torques para pequenos aˆngulos.
Na fig. 4 o valor dos torques fornecidos pelas rodas de reac¸a˜o. Os valores ma´ximos e
mı´nimos de torque, utilizados pelo controlador preditivo, foram obtidos atrave´s da seguinte
relac¸a˜o τi = IwΩ˙i. Considerandos os valores ma´ximo e mı´nimo da acelerac¸a˜o das rodas de
reac¸a˜o umax = 1.5 rad
s2
e umin = −1.5 rad
s2
respectivamente, temos que o valor do torque ma´ximo
e´ τmax = 2.7× 10−3N.m e o torque mı´nimo τmin = −2.7× 10−3N.m.
Outro cena´rio a ser analisado e´ aquele correspondente a aplicac¸a˜o de uma entrada degrau
filtrada yi(t), com o seguinte formato:
yi(t) = θi(1− e−Kt) (33)
Onde θi e´ a amplitude da refereˆncia correspondente a entrada degrau eK uma constante que
define a taxa de variac¸a˜o da exponencial. As simulac¸o˜es aqui desenvolvidas utilizam K = 1
5
.
Os valores de θi sa˜o 5, 2 e −3 para os aˆngulos de euler θ1, θ2 e θ3 respectivamente.
O objetivo desta simulac¸a˜o e´ obter uma melhor performance na resposta do sistema utili-
zando o controlador preditivo, modificando-se apenas o formato do sinal de entrada. Na fig. 5
tem-se a resposta dos aˆngulos de euler e acelerac¸o˜es para entrada degrau filtrada.
(a) Aˆngulos de euler (b) Acelerac¸o˜es
Figura 5: Evoluc¸a˜o dos aˆngulos de euler e acelerac¸o˜es para degrau filtrado.
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Na fig. 6 a resposta relativa aos torques gerados pelo sistema com entradas degrau filtradas.
Figura 6: Evoluc¸a˜o dos torques para degrau filtrado.
4.1 Ana´lise Comparativa
A tabela (3) apresenta uma comparac¸a˜o quantitativa entre os dois controladores desenvol-
vidos.
Tabela 3: Comparac¸a˜o entre controladores
Caracterı´sticas MPC LQR
Overshoot (θ1, θ2, θ3) (%) (37, 13.5, 14) (49.2, 47, 35)
Tempo de Assentamento (θ1, θ2, θ3) (s) (36, 12, 15) (700, 370, 450)
Acelerac¸a˜o ma´xima ( rad
s2
) 1.5 0.1
Acelerac¸a˜o mı´nima ( rad
s2
) -1.5 -0.17
Torque ma´ximo (N.m) 2.70× 10−3 2.13× 10−3
Torque mı´nimo (N.m) -2.70× 10−3 −3× 10−3
Da tabela pode-se inferir que o tempo de assentamento e o overshoot para os aˆngulos de eu-
ler com o controlador preditivo e´ inferior do que aquele obtido com o LQR. Os valores de torque
esta˜o pro´ximos aos fornecidos pelo LQR. E´ importante destacar a capacidade do controlador
preditivo lidar com as restric¸o˜es impostas, permitindo uma maior flexibilidade na manipulac¸a˜o
das varia´veis de controle pertencentes ao modelo em estudo, caracterı´stica essa que na˜o pode
ser alcanc¸ada diretamente com o LQR.
Na tabela (4) tem-se a comparac¸a˜o do controlador preditivo quando submetido a entrada
degrau e a entrada degrau filtrada.
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Tabela 4: Comparac¸a˜o entre a entrada degrau e entrada degrau filtrada
Caracterı´sticas DEGRAU DEGRAU FILTRADO
Overshoot (θ1, θ2, θ3) (%) (37, 13.5, 14) (22.1, 0, 0)
Tempo de Assentamento (θ1, θ2, θ3) (s) (36, 12, 15) (30, 20, 20)
Acelerac¸a˜o ma´xima ( rad
s2
) 1.5 1.5
Acelerac¸a˜o mı´nima ( rad
s2
) -1.5 -1.5
Torque ma´ximo (N.m) 2.70× 10−3 2.70× 10−3
Torque mı´nimo (N.m) -2.70× 10−3 -2.70× 10−3
As mudanc¸as ocasionadas pela entrada degrau filtrada impactam diretamente no valor re-
lacionado ao overshoot e tempo de assentamento. Pode-se perceber a diminuic¸a˜o do overshoot
para os treˆs aˆngulos de euler. O tempo de assentamento para o aˆngulo θ1 foi reduzido, mas para
os outros aˆngulos θ2 e θ3 o tempo aumentou. Percebe-se que houve uma melhora na resposta
dinaˆmica do sistema, pois, apesar de um aumento de 8s e 5s no tempo de assentamento para os
aˆngulos de θ2 e θ3 respectivamente, o valor de overshoot para os treˆs aˆngulos foi reduzido, indo
para zero no caso de θ2 e θ3.
5 CONCLUSA˜O
Neste trabalho foi apresentado o projeto de um controlador preditivo baseado em modelos
para uma plataforma de testes de sate´lites proposto por (Gonzales, 2009). A metodologia em-
pregada foi a obtenc¸a˜o do controlador preditivo linear sendo aplicado ao modelo na˜o linear da
plataforma de testes. Para provar sua eficieˆncia seus resultados foram comparados com outro
controlador ja´ existente. Com os resultados obtidos e´ possı´vel perceber para entrada de peque-
nos aˆngulos de refereˆncia pro´ximas do ponto onde o controlador preditivo foi linearizado ele
consegue convergir e lidar com as restric¸o˜es de maneira satisfato´ria. Sugesto˜es para trabalhos
futuros incluem a parametrizac¸a˜o do controlador atual, desenvolvimento de um controlador pre-
ditivo na˜o linear, desenvolvimento de um sistema hardware in the loop (HIL) para testar as leis
de controle e introduzir o modelo dinaˆmico das rodas de reac¸a˜o ao modelo da plataforma de
testes.
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